

















INTERRELATIONSHIP BETWEEN PHENOMENA IN THE PRE-MIXING DUCT AND COMBUSTION 
CHAMBER OF AN AERO-ENGINE LEAN COMBUSTOR UNDER COMBUSTION OSCILLATION 
AT A REALISTIC TEMPERATURE AND PRESSURE 
 
江口貴広 





Interrelationship between the phenomena in the pre-mixing duct and combustion chamber of an 
aero-engine lean combustor under combustion oscillations was studied at a realistic temperature and 
pressure. A research approach characterized by simultaneous kerosene/OH LIF and by use of an 
optically accessible main nozzle was successfully applied, which was developed in our previous studies. 
Phase-averaged image processing was performed and the effects of oscillation pressure levels on the 
fluctuation of kerosene/OH concentrations and fuel-jet trajectory angles were investigated. It was shown 
that the oscillation pressure levels did affect their fluctuation levels and phase-delay with respect to the 
oscillation pressure. 
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階として，Matsuura ら[4]は，燃焼器入口圧力 4.0 MPa，入


































ては，パイロットノズルは 1.8 g/s で一定とし，メインノ
ズルは安定燃焼であった mf=6.0 g/s 及び，卓越周波数が
500 Hz付近の振動燃焼が発生したmf=6.8 g/sの 2条件で試
験を行った． これらの圧力変動波形とパワースペクトル
は 3.1節で示す．また，mf に関しては，この他の燃料流量














図 2(a)に示す．OH-LIF 用カメラと燃料-LIF 用カメラを対
向，且つレーザシートに正対させて設置した．それに加
えて，燃焼室内の火炎の挙動を捉えるために高速撮影用
カメラ(Vision Research, Phantom v7.3(Color)，レンズは
Nikon, Nikkor 105mm F1.8 を使用)を図 2(a)のように設置
した．撮影時の設定はサンプリング周波数が 11019 Hz，
露光時間が 88 µs である．高速撮影用光学系の概略を図
2(b)に示す．計測には，高速撮影用カメラ(Vision Research,  
 
(a) Optical combustor with transparent pre-mixing duct 
 
 
(b) Combustor installed in test rig 
Fig.1 Schematic drawing of experimental setup. 
 
Table. 1 Test conditions. 
Combustor Inlet Pressure 0.7 MPa 
Combustor Inlet Temperature 760 K 
Total Combustor Air Flow Rate 320 g/s 
Total Pressure Loss 4 % 
Fuel Type Kerosene 
Fuel Flow Rate of Pilot Nozzle 1.8 g/s 
Fuel Flow Rate of Main Nozzle 
6.0 g/s (stable combustion) 
6.8 g/s (oscillatory combustion) 
 
Phantom V711 12bit monochrome，レンズは Tokina, AT-X 
M100 PRO D を使用)を用いた．さらに，予混合管内の燃
料ジェットの挙動をより凍結させて撮影するために，照
射範囲を予混合管に限定して高繰り返しパルスレーザ光





レーザ幅は 100 ns である．これらカメラの撮影同期信号
と圧力変動信号を信号収録装置(TEAC, GX-1)で記録した．
























な周期変動の 1サイクル分を抽出したものを図 6 に示す．
ここでϕは，圧力変動 p’を卓越周波数で変動する正弦波で
近似(p’~sin(ϕ))した際の圧力位相を表しており，その定義

































(b) The combination of a high speed camera and a high 
repetition pulse laser source 
Fig. 2 Optical setups. 
 
 
Fig. 3 Example of pressure oscillation spectrum (mf=6.8g/s). 
 
 
(a) Stable combustion condition (mf= 6.0g/s) 
 
 
(b) Combustion oscillation condition (mf= 6.8g/s) 
Fig. 4 Examples of pressure oscillation signals and their 
spectra. 
（５） 振動燃焼時の LIF 発光強度分布 
図 8(a), (b)にそれぞれ x=0,-22 mm断面の瞬間画像の例
を示す．同時計測した対の LIF 発光強度分布(燃料 (左)と
OH ラジカル(右))を 4 組配置した．上 2 段がϕ~90，下 2








理を行った．対象とする範囲は-20 ϕ +20 deg である．
例えば，ϕ=180 deg で上記処理を行う場合は，160 ϕ 200 
deg の範囲内の瞬間画像データを用いる． 
図 9 に x=0 断面の位相固定平均画像を示す．この図は



















図 10 に x= -22 mm断面の位相固定平均画像を示す．予
混合管内の燃料ジェットの傾き(図 10 中α)が圧力変動に
連動して振れている様子が確認できる．燃料ジェットの
























Fig. 5 Visualization of fuel spray inside the premixing duct 
and of flame in combustion chamber[5]. 
 
 




Fig. 7 Spatial structure of time-averaged and 
root-mean-squared LIF intensity distribution of kerosene. 
 (a) x=0 plane 
 
 
(b) x=-22 plane 
 Fig.8 Examples of instantaneous images of kerosene/OH LIF intensity distributions. 
  
Fig.9 Phase-averaged kerosene/OH LIF intensity distributions on x=0 plane. 
 
 
Fig.10 Phase-averaged kerosene/OH LIF intensity distributions on x=-22 plane. 
 
 
Fig. 11 Phase-dependent variation of global position of the fuel jet at different pressure amplitude levels. 
a） 予混合管内の燃料ジェットの傾き 
燃料ジェットは 3次元的に分布するため，図 10 で示し
た 2 次元データでの燃料ジェットの傾きでは，実際の挙
動を捉えきれていない．そこで，x= -36~4 mm の範囲を 2 
mm刻みで計測した 2次元データを統合して 3次元データ
を作成した．これをもとに，図 9 中のＦで示される燃料
ジェットについて，z=-23, -12 mm の断面における燃料ジ
ェット LIF信号の輝度重心(rG, θG) (図 11右上で定義)を求
めた．各圧力振幅レベルに対応するθG の周期変動の様子
(平均値θG0 との差)を図 11 に示す． 
図 11 の 6 本の変動曲線の形状に共通する傾向として，








b） 断面積分 LIF 発光強度 
中心軸に垂直な断面(xy断面)において，圧力位相毎に燃
料及び OH-LIF の発光強度を面積分したもの（断面積分
LIF 発光強度）を図 12 に示す．ここに示される断面積分
LIF 発光強度は各 z における 1周期の平均値で正規化した
ものである．図中，燃料-LIF の発光強度はグレイスケー
ル表示で，OH-LIF の発光強度は等高線表示で示されてお
り，振動燃焼の 2周期分(ϕ =0~720 deg)を表示している．
なお，上記の面積分を行う範囲については，予混合管内
と燃焼室内について，それぞれθ=90~180 deg, 90~270 deg
とした．これは，レーザシートの入射方向，カメラの設




図 12 より，各 z位置において LIF 発光強度が圧力位相
に応じて変動している様子が捉えられている．また，燃
料濃度の濃い部分が移流していく様子も捉えられている




























 (c)2~7 kPa 
 
Fig. 12 Variation of cross-sectional global LIF intensity with 



















とϕmax)の相関を図 13 に示す．図 12 と比較するために，
フィルマ直下流(z~23 mm, width~2 mm)を積分範囲とした．
図 13 より，燃料濃度(輝度積分値)が最大となる位相は，
圧力振幅が小さいとϕmax =280~350 deg と分散しているが，




Fig. 13 Relationship between pressure amplitude levels and 
















さい場合はϕ=280~350 deg に分散し，大きい場合はϕ~330 
deg に近づくことが分かった． 
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